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Combined starting and cruising rocket motor - uses timed charges to 
release displacement body after combustion of starting charge 
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The rocket motor using solid fuel has a precombustion chamber (1) 
connected by a restricted neck (3) to an outer combustion chamber 
(4) containing a fuel charge (5) for starting. The open end of the outer 
chamber contains further restrictions (7) forming a jet Connected 
bv a central rod (11) secured immediately ahead of the first 
restriction is a central pear shaped displacement body (8) which 
further restricts the discharge end. This body is ejected after 

For release, the securing rod is connected by a nut or head (14) 
which is disintegrated by a charge (15) timed to explode when the 
starting charge has operated. Another charge (8c) inside the 
displacement body is then fired, supports (9) at the jet outlet also 
being released. The body and rod are made of carbon fibre or steel 
reinforced glass or ceramic. 

ADVANTAGE - Ejected parts are small and less dangerous. (8pp 

Dwg.No.1/2) 
. N85-168409 
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© Kombinierte Schubdiise fur Ruckstolitriebwerke, insbesondere Raketen-Staubstrahltriebwerke 

Kombinierte Schubdiise fur RiickstoBtriebwerke, insbe- 

sondere Raketen-Staustrahltriebwerke, die eine fur den 

Startbetrieb und den Marschbetrieb gemeinsame Brenn- 

kammer aufweisen, mit einem kleineren Ousenquerschnttt 

fur den Startbetrieb und einem groSeren Dusenquerschnitt 

fur den Marschbetrieb, wobei die kombinierte Schubdiise 

fur den Startbetrieb als Ringdiise mit einem Diisenmantel 

und einem zentralen Verdrangerkorper ausgefuhrt ist, der 
\) am Ende des Startbetriebes zur Umwandlung der Start- 

schubdiise in eine Marschschubdiise mit vottem Diisenquer- 
4) schnitt ausgesto&en wird. 
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Kombinierte SchubdUse fUr RUckstoBtriebwerke , 
insbesondere Raketen-Staustrahltriebwerke 



Patentanspriiche 

* 

Kombinierte SchubdUse fUr RUckstoBtriebwerke , 
insbesondere Raketen-Staustrahltriebwerke, die 
eine fUr den Startbetrieb und den Marschbetrieb 
gemeinsame Brennkammer aufweisen, mit einem klei- 
neren Dusenquerschnitt fUr den Startbetrieb und 
einem grofieren Diisenquerschnitt fiir den Marsch- 
betrieb, dadurch gekennzeichnet , 
daB die kombinierte Schubdiise fiir den Startbetrieb 
als Ringduse (RD) mit einem Diisenmantel (7) und 
einem zentralen VerdrMngerkSrper (8) ausgefiihrt 
ist, der am Ende des Startbetriebes zur Umwand- 
lung der Startschubdiise in eine Marschschubdiise 
(MD) mit grSBerem bzw. vollem Diisenquerschnitt 
ausgestofien wird. - 

2. Kombinierte SchubdUse nach Anspruch 1, dadurch 
gek.en-nzeichnet , dafl der zentrale 
VerdrSngerkSrper (8) vor dem hinteren verstarkten 
Ende auf einer in Langsrichtung nach vorn zeigenden 
Zugstange (11) befestigt und durch tiber seinen Urn- 
fang verteilt angeordnete Abstandshalter (9) im 
Diisenmantel (7) ohne feste Verbindung abgestutzt 
ist, wobei das vordere Ende der Zugstange (11) zum 
Fixieren mit dem Triebwerksgehause (13) bzw. an 
einer Querwand (12) desselben einen Bef estigungskopf 
bzw. eine Bef estigungsschraube (14) aufweist, der bzw 
die einen Absprengsatz (15) enthait, welcher zu Be- 
ginn des Marschbetriebes gezUndet wird. ... 
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3. Komblnierte Schubduse nach Anspruch t unci 2, 
dadurch gekennzeichnet , daB der 
zentrale Verdrangerkorper (8) mit einer Spreng- 
ladung (8c) gefiillt 1st, die erst nach dem Ztinden 
des am vorderen Ende der Zugstange vorgesehenen , 
Absprengsatzes (14) des Befestigungskopfes bzw. 
der Befestigungsschraube (14) (zeitverzSgert) 
geziindet wird. 

4. Kombinierte Schubdiise nach Anspruch 1 bis 3 , da- 
durch gekennzeichnet , dafl der 
zentrale VerdrSngerkQrper (8) und die Zugstange (11) 
aus thermisch vorgespanntem Werkstoff , insbesondere 
Glas oder Keramik besteht und die Zugstange (It) mit 
langsverlaufenden Stahldrahten. oder Carbonfasern 
armiert ist. 
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1 Kombinierte Schubdiise fUr RtickstoBtriebwerke , 
insbesondere Raketen-Staustrahltriebwerke 



5 Die Erfindung bezieht sich auf eine kombinierte Schub- 
diise fUr RUckstoBtriebwerke, insbesondere Raketen- 
Staustrahltriebwerke, die eine fUr den Startbetrieb und 
den Marschbetrieb gemeinsame Brennkammer aufweisen, 
rait einem kleineren DUsenquerschnitt fUr den Startbe- 
10 trieb und einem grOfleren DUsenquerschnitt fiir den 
Marschbetrieb . 



Nach der US-PS 3 086 359 ist es bei einem Raketen- 
Staustrahltriebwerk bekannt, zur Variierung verschie- 

15 dener Schubdiisenquerschnitte einerseits fiir den Start- 
betrieb und andererseits fiir den Marschbetrieb eine 
Doppeldiise in Form einer zentralen kleineren Startschub 
diise und einer koaxialen grciBeren Marschschubdiise zu 
verwenden. Dabei wird die zentral angeordnete Start- 

20 schubdiise mit Hilfe einer nach vorn sich erstreckenden 
Zugstange gehalten, deren vorderes Ende iiber ein Struk- 
turteil an der Flugkdrperzelle besfestigt ist. Am Ende 
der Startphase wird dieser Strukturteil abgesprengt, 
worauf die Zugstange mit der Start schubdiise durch den 

25 anstehenden Staudruck nach hinten ausgestoflen wird. 

Durch Raketen-Staustrahltriebwerke angetriebene Flug- 
k5rper stellen im allgemeinen Verlustgerate dar. Man 
ist daher bemiiht, diese so billig wie moglich zu fer- 

30 tigen. Dabei stellt die Schubdiise als thermisch hoch 

belastetes Bauteil und durch ihre Anforderung an Form.- 
genauigkeit in strdmungsmechanischer Hinsicht ein 
teueres Produkt dar. AuBerdem bedeutet eine nach der 
Startphase als ganzes Bauteil zuriickbleibende Schubdiise 

35 durch ihre erhebliche Masse eine nicht zu unterschStzen 
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1 de Gefahr ftir das nachfolgende Tr&gerf lugzeug, sofern 
der Flugkfirper von einem Plugzeug gestartet wird. 

Es ist daher Aufgabe der Erfindung, bei einem Trieb- 
5 werk der eingangs genannten Art eine kombinierte Scliub- 
dvise mit relativ einfachem Aufbau zu schaffen, die in 
der Lage ist, ihre Doppelfunktion sowohl als Startdlise 
als auch als Marschdilse betriebssicher zu erfiillen und 
die auSerdem keine Gefahr ftir nachfolgende Flugzeuge 
10 bildet. 



Gel3st wird diese Aufgabe gemSB der Erfindung dadurch, 
dafl die kombinierte Schubdtise ftir den Startbetrieb als 
Ringdiise mit einem Diisenmantel und einem zentralen 
15 VerdrangerkcJrper ausgefiihrt ist, der am Ende des Start- 
betriebes zur Umwandlung der Startschubdtise in eine 
Marschschubdtise mit grOfierem bzw. vollem Dtisenquer- 
schnitt ausgestofien wird. 

20 in Ausgestaltung der Er f d ®£ zentrale Ver- 

drSngerkSrper vor dem hintereriV^EndeY^ner in LSngsrich- 
tung nach vorne zeigenden Zugstange befestigt und durch 
iiber seinen Umfang verteilt angeordnete Abstandshalter 
im Diisenmantel ohne feste Verbindung abgestxitzt, wobei 

25 das vordere~Ende der Zugstange zum Fixieren mit dem 

Triebwerksgehause bzw. an einer Querwand desselben einen 
Befestigungskopf bzw. eine Bef estigungsschraube aufweist, 
der bzw. die einen Absprengsatz enthalt, welcher zu Be- 
ginn des Marschbetriebes geziindet wird. 

30 

In weiterer Ausgestaltung der Erfindung ist der zentra- 
le VerdrangerkcJrper mit einer Sprenglagdung gefiillt, 
die erst nach dem Ztinden des am vorderen Ende der Zug- 
stange vorgesehenen Absprengsatzes des Bef estigungs- 
35 kopfes (zeitverzcigert) geziindet wird. 

• • • 4 



15 



Patentabteilung ^ , ^ _ _ 

3407901 



OT.03.1984 
Hn/er 

9446 



1 Die Erfindung bringt die Vorteile mit sich/ daB nur 
ein Diisenmantel sowohl zur Bildung der auBeren Kontur 
der Startschubdiise als auch der Marschschubdiise erfor- 
derlich ist und der zentrale Verdr&ngerkorper relativ 

5 einfach herzustellen ist, der als auszustoBender Bau- 
teil durch seine Zerlegung filr nachfolgende Flugzeuge 
ungefahrlich bleibt. 

In der Zeichnung ist ein Ausf uhrungsbeispiel gemaB der 
10 Erfindung dargestellt. Es zeigen 

Fig. 1 den hinteren Bereich eines FlugkcJrpers , der von 
einem Raketen-Staustrahltriebwerk angetrieben 



wird,wahrend des Startbetriebs und 

Fig. 2 das Triebwerk wahrend des Staustrahlbetriebes 
bzw. Marschbetriebes . 

Das Raketen-Staustrahltriebwerk besteht im wesentlichen 
20 aus einer Vorbrennkammer 1 mit einem fes ten Treibstoff 

zur Erzeugung von brennstof f reichen Gasen, die durch ein 
Gasleitrohr 3 in eine Nachbrennkammer 4 iiberstromen, in 
der ein fester Starttreibsatz 5 mit ausgeglichener 
Sauerstof f bilanz angeordnet ist und in die mehrere 
25 . Luf teinlauf kanale 6 miinden. Am Ende der Nachbrennkammer 
4 ist eine kombinierte Schubduse vorgesehen, die sich 
aus einem auBeren Diisenmantel 7 und einem zentralen Ver- 
drangerkorper 8 zusammensetzt . Dieser und der Diisenman- 
tel 7 bilden miteinander eine Ringdiise RD als Start- 
30 schubdiise mit einem kleineren Diisenquerschnitt . 

Der zentrale Verdrangerkorper 8 stiitzt sich mit mehreren, 

an seinem Umfang angebrachten Abstandshaltern 9 am 

Diisenmantel 7 ohne feste Verbindung ab und sitzt vor dem 

auf 

35 hinteren verstarkten Ende 10/einer Zugstange 11, deren " 
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1 vorderes Ende eine Querwand 1 2 der Flugkorperzelle 1 3 
durchdringt. Hier ist eine Bef estigungsschraube 14 
montiert/ die einen Absprengsatz 15 enthalt. 

5 Das Gehause 8a des zentralen VerdrSngerkQrpers 8 be,steht 

aus thermisch vorgespanntem Werkstoff / insbesondere Glas 
oder Keramik, 

/der Kern 8b des VerdrSngerkfirpers 8 aus Leichtbaustof f . 
Im Innern des Kernes 8b ist ein Sprengsatz 8c vorgese- 
hen. Zur Aufnahme der Zugspannungen verlaufen in der 
10 Zugstange Stahldrahte oder es sind in dieser Carbonfa-^ 
sern eingearbeitet (nicht gezeichnet) . 



Die Fig. 1 zeigt das Raketen-Staustrahltriebwerk wShrend 
der Startphase, wobei der Starttreibsatz 5 abbrennt. Die 
1 5 in der Nachbrennkammer 4 erzeugten Treibgase GS strSmen 
iiber die Ringdiise RD als Startduse unter Schub w erzeugung 
ins Freie. 



Am Ende des Startbetriebes , nach Ausbrand des Starttreib 
20 satzes 5, wird der Absprengsatz 14 geziindet, der dabei 
die Bef estigungsschraube 14 zerstort, wodurch die Zug- 
stange 1 1 und damit auch. der VerdrangerkSrper 8 durch 
den anstehenden Druck der einstriSmenden Stauluft L nach. 
hinten ausgestoBen werden. Gleichzeitig wird der tMarsch- 
25 treibsatz 2 geziindet, dessen brennstof f reiche Gase B 
ebenfalls in die nunmehr leere Nachbrennkammer 4 ein- 
strQmen, wo sie mit dem Sauerstoff der Stauluft L rea- 
gieren. Die verbrannten Gase G strSmen dann unter 
Schuberzeugung durch die im Querschnitt vergrdBerte bzw, 
30 voile Marschschubdiise MD ins Freie (Fig. 2). 
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